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Abstract - Parameter identification is a process to get
real  characteristics  of  the  motion  dynamics  of  an
object which can then be used to build the dynamics
model  of  the object,  which has a very  high level  of
validity and accuracy. The modeling process is usually
carried out using aircraft input data and the results of
existing navigation data recording. From the data, the
model parameters are estimated using the simple least
square  method.  In  this  study,  the  simulation  was
carried  out  by  varying  the  deflection  input  in  the
control field and simulation time. The input given to
the  longitudinal  dimension  is  the  deflection  of  the
elevator  control  field.  The  results  of  parameter
identification  in  the  Corsair  A-7A  plane  in  the
longitudinal dimension indicate that the input form 3-
2-1 has a smaller error value than using doublet and
pulse inputs. This shows that the input form 3-2-1 is
most  suitable  for  the  longitudinal  dimension among
the given inputs.
Keywords  -  aircraft  modelling;  parameter
identification; input variations; longitudinal dimension 
Abstrak  -  Identifikasi  parameter  merupakan  suatu
cara  untuk  mendapatkan  sifat-sifat  nyata  dinamika
gerak suatu benda yang kemudian dapat digunakan
untuk  membangun  model  dinamika  benda  tersebut,
yang memiliki tingkat kesahihan dan ketelitian sangat
tinggi.  Proses  pemodelan  dilakukan  dengan
menggunakan  data  input  pesawat  dan  hasil
perekaman data navigasi yang sudah ada. Dari data
yang  diperoleh,  parameter  model  diestimasi  dengan
menggunakan  metode  ordinary  least  square.  Pada
penelitian  ini  simulasi  dilakukan  dengan
memvariasikan  input  defleksi  bidang  kendali  dan
waktu  simulasi.  Input  yang  diberikan  pada  matra
longitudinal adalah defleksi  bidang kendali  elevator.
Hasil identifikasi parameter pada pesawat Corsair A-
7A  matra  longitudinal  menunjukkan  bahwa  bentuk
inputan  3-2-1  memiliki  nilai  galat  yang  lebih  kecil
dibandingkan menggunakan input doublet dan pulse.
Hal  ini  menunjukkan  bahwa  bentuk  input  3-2-1
paling  sesuai  untuk  matra  longitudinal  diantara
input-input yang telah diberikan.
Kata  Kunci  -  pemodelan pesawat  udara;  identifikasi
parameter; variasi input; matra longitudinal
I. PENDAHULUAN 
Identifikasi  parameter  (IP)  adalah  sebuah  proses
memperkirakan  karakteristik  dinamis  suatu  sistem,
berupa  parameter-parameter  sifat  dinamis,
menggunakan  data  riwayat  input  dan  output  yang
diketahui [1]-[3]. Input data berasal dari defleksi bidang
kendali  dan output  data adalah gerakan  pesawat  yang
direpresentasikan  dalam  matriks-matriks  persamaan
gerak.   Model  matematika  yang  terbentuk  digunakan
untuk  mensimulasikan  gerak  terbang.  Dengan
dilakukannya  simulasi,  dapat  diketahui  bagaimana
respons gerak pesawat ketika diberikan perlakuan pada
bidang kendali.  Pada  umumnya,  input  yang diberikan
untuk simulasi adalah bentuk input pulse, doublet dan 3-
2-1-1.  Akan  tetapi,  untuk  matra  longitudinal,  belum
dapat diketahui, bentuk input yang seperti apakah yang
paling  sesuai,  dalam  artian  yang  dapat  mengeksitasi
modus gerak yang khas (phugoid dan short period) pada
matra longitudinal.
Penelitian IP terhadap UAV telah dilakukan oleh tim
LAPAN bekerjasama dengan tim POLBAN sejak 2012
[4]. Pada penelitian tersebut teknik IP dilakukan dengan
memanfaatkan  uji  virtual  menggunakan  software
simulasi  terbang khusus,  dengan metode  least  square.*) Penulis korespondensi (Eries Bagita Jayanti)
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Kajian  dikhususkan  pada  mode  terbang  longitudinal.
Pada  penelitian  tersebut  berbagai  kajian  khusus
dilakukan,  diantaranya adalah pembuatan algoritma IP
untuk mode terbang longitudinal, lateral, dan pengaruh
bentuk  input  (step,  doublet,  3-2-1,  dan  variasinya
terhadap waktu) terhadap hasil identifikasi. 
Bentuk  doublet  pada  umumnya  digunakan  untuk
identifikasi parameter seperti dalam [5] dan identifikasi
sistem  pesawat  udara  tanpa  awak  sayap  dalam  [6].
Doublet sendiri merupakan bentuk variasi input dengan
diberikan sinyal PWM (pulse width modulation) tinggi
selama  waktu  t  dan  langsung  diberikan  sinyal  PWM
rendah  selama  waktu  t.  Saraswathi  [5]  menggunakan
tiga  pilihan  input  yaitu  step,  doublet  dan  3-2-1-1.
Respons  input  step  tidak  digunakan  untuk  estimasi
turunan  kestabilan  dan  kendali.  Oleh  karena  itu,  jika
estimasi turunan untuk input yang standart yaitu seperti
doublet  dan  3-2-1-1,  input  step  dapat  menggunakan
cross-validated.  Majid  dkk.  [6]  menjelaskan  tentang
identifikasi  sistem yang dilakukan berdasar  pada  data
eksperimen  pesawat  udara  tanpa  awak  jenis  Bixler
menggunakan  struktur  model  Autoregressive  with
exogeneous  input  (ARX)  dan  telah  berhasil
merepesentasikan pesawat tanpa awak tetap jenis Bixler
dengan struktur model tersebut.
Bentuk input pulse tidak sering digunakan. Respons
frekuensinya diperoleh dengan transformasi fourier dari
output dan input pada titik-titik diskrit. Input ini terbatas
pada sistem linear sederhana yang rendah [7]. Doublet,
step,  dan  input  pulse  durasi  terbatas  pada  umumnya
digunakan  untuk  identifikasi  parameter  pesawat  pada
linear dan non-linear model. Namun parameter tersebut
mungkin  sangat  buruk  dan  mungkin  tidak  dapat
diidentifikasi.  Uji  terbang  dengan  waktu  yang  lebih
panjang  diperlukan  untuk  mendapatkan  estimasi  yang
baik pada semua parameter.
Input yang optimal dipertimbangkan dari identifikasi
pada  setiap  kestabilan  dan  kendali  turunan  langsung.
Input  tersebut  dapat  diatur  untuk  mendapatkan
identifikasi yang baik pada semua parameter atau untuk
mengidentifikasi  parameter  yang  menjadi  fokus
penelitian  saja  [7].  Selanjutnya,  pada  perkembangan
terkait penelitian pada desain input yang optimal, input
3-2-1-1  tetap  sampai  saat  ini  sebagai  yang  paling
diterima  di  seluruh  dunia  dan  dimanfaatkan  oleh
komunitas uji penerbangan internasional [8].
Penelitian  ini  melakukan  simulasi  dengan
memvariasikan input defleksi bidang kendali dan waktu
simulasi. Input yang divariasikan adalah pulse, doublet
dan  bentuk  input  3-2-1.  Tujuannya  adalah
mengidentifikasi input untuk IP yang paling sesuai bagi
matra  longitudinal  dan  mengamati  pengaruh  waktu
simulasi.  Proses  pemodelan  dilakukan  dengan
menggunakan data input pesawat dan hasil perekaman
data  uji  terbang  yang  sudah  ada.  Dari  data  yang
diperoleh,  parameter  model  diestimasi  dengan
menggunakan metode ordinary least square. Penelitian
ini  menggunakan  pesawat  udara  A-7A  pada  matra
longitudinal dengan input bidang defleksi pada elevator.
II. METODE PENELITIAN
Tahapan  penelitian  yang  dilakukan  adalah
melakukan simulasi  linier,  merekam perilaku pesawat,
dan identifikasi hasil matriks terhadap acuan. 
A. Pesawat Udara A-7A 
Pesawat  yang  dipilih  adalah  Corsair  A-7A  Ling-
Tempco-Vought  (LTV),  yaitu  sebuah  pesawat  carrier
berbasis  pertama  yang  terbang  di  pertengahan  tahun
1960-an  (Gambar  1).  Pesawat  ini  bermesin  tunggal
dengan  pilot  tunggal.  Airframe stabil  pada  semua
kondisi terbang, meskipun derajat  kestabilannya masih
rendah. Pesawat dilengkapi dengan sistem pembesaran
stabilitas  tiga  sumbu sederhana.  Pesawat  ini  memiliki
Gambar 1. Pesawat jet A-7A [5]
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kecepatan  hingga  sekitar  1.2  mach  [9],  [10].  Data
aerodinamika pesawat tersebut dinyatakan pada Tabel 1.
B. Identifikasi Parameter (IP)
Identifikasi  parameter  memperkirakan  karakteristik
dinamis  dari  suatu  sistem  menggunakan  data  riwayat
input  dan  output  yang  diketahui.  IP  bertujuan  untuk
mendapatkan nilai-nilai dari semua parameter yang ada
dalam model pesawat dalam penelitian tersebut. Dengan
demikian  untuk  mendapatkan  angka-angka  dari
parameter  gerak  pesawat  udara  (seperti  turunan
kestabilan  dan  kendali  frekuensi  dan  damping  gerak
phugoid),  maka  metode  yang  dipakai  adalah  teknik
parametrik.  Metode  yang  digunakan  dalam  penelitian
ini  adalah  equation  error  yang paling  praktis.
Persamaan  state  space untuk  dinamika  gerak
ditunjukkan  dalam  Persamaan  1.  Gerak  ini  direkam
dalam suatu himpunan selang waktu diskrit t sehingga
dapat  dituliskan  dalam  bentuk  seperti  Persamaan  2.
Parameter  θ merupakan  vektor  dari  parameter  yang
dicari  (yang  belum  diketahui).  Estimasi  vektor
parameter  dihitung  menggunakan  kriteria  galat  OLS
(Ordinary Least Square) dengan Persamaan 3.
x´=A x+B u                               (1)
z=H θ+v                                (2)
θ=[ H ' H ]−1+H ' z                        (3)
C. Identifikasi Gerak Longitudinal 
Identifikasi  parameter  pada  gerak  longitudinal
bertujuan  untuk  mendapatkan  nilai-nilai  state  space
berikut,  dengan  input  tunggal  (single  input)  yaitu
defleksi elevator. Data uji terbang yang akan digunakan
sebagai  bahan  pengujian  mekanisme  IP  (identifikasi
parameter) adalah uji terbang virtual untuk pesawat A-
7A pada  ketinggian  4572  m dan  kecepatan  102  m/s,
yang  dilakukan  dengan  melakukan  simulasi  terhadap
persamaan  linearnya  yang  telah  diketahui.  Semua
parameter  yang  digunakan  dalam  simulasi  dijabarkan
pada Tabel 2. 
Simulasi terhadap persamaan liniernya ditunjukkan
dalam Persamaan 4. Jumlah variabel keadaan  m adalah
4 (yaitu u, w , q dan θ) dan jumlah input adalah 1 yaitu
δe.  Dengan  substitusi  nilai-nilai  parameter  ke  dalam
Persamaan  4,  diperoleh  Persamaan  5.  Jika  gerak
pesawat  yang  dinyatakan  dalam  state-space  di  atas
direkam  dalam  suatu  himpunan  selang  waktu  diskrit
t=t (0 ) , t (1 ) ,⋯, t ( n ) dan jika Persamaan 1 berlaku maka
pada  setiap  titik  waktu  Persamaan  5  juga  berlaku.
Parameter  u ( 0 ) ,α (0 ) , q ( 0 ) , danθ (0) masing-masing
adalah variabel keadaan yang diukur pada saat  t=t (0 ),
sedangkan  δe (0) adalah  defleksi  elevator  diukur  pada
saat t=t (0 ), dan ε (0 ) adalah galat pengukuran pada saat
t=t (0 ). 
{u´w´q´
θ´
}=[ xu xw xq xθzu zw zq zθmu mw mq mθ0 0 1 0 ]{
u
w
q
θ
}+{ xδ ezδemδe
0
}δe            (4)
{u´w´q´
θ´
}=[ 0.0051−0.085700.001850
0.00464
−0.54500
−0.00767
0
−72.900
309.000
−0.395
1
−31.34000
−7.40000
0.00132
0 ]{
u
w
q
θ
}
    +{ 5.63000−23.80000−4.51576
0
}δe
     (5)
Persamaan 6 dapat diturunkan menjadi Persamaan 7.
s (n)={u (n ) α (n ) q (n ) θ (n ) δe (n ) } adalah  matrik  baris
berukuran  1×l dengan  l=m+u=4+1=5,  sedangkan
Tabel  1. Data aerodinamik pesawat A-7A untuk setiap
kasus penerbangan [10]
Flight Case 1 2 3 4
Altitude h(ft) 15,000 15,000 15,000 15,000
Mach 
number
M0 0.3 0.6 0.9 1.1
Air density
ρ ( kg
m3
)
0.7708 0.7708 0.7708 0.7708
Velocity
V 0(
m
s
)
96.6 193.6 290.2 354.8
Tail moment
arm
lT (m) 5.5 5.5 5.5 5.5
Trim body 
incidence
αe (deg) 13.3 4.0 2.5 2.9
Trim 
elevator 
angle
ηe (deg) -8.80 -3.80 -3.85 -4.95
Trim lift 
coefficient
CL 0.420 0.200 0.095 0.030
Trim drag 
coefficient
CD 0.036 0.018 0.020 0.054
∂CL /∂α (
1
rad
)
3.90 4.35 5.35 4.80
∂CD /∂ α(
1
rad
)
1.20 0.30 0.23 0.22
∂Cm /∂α (
1
rad
)
-0.48 -0.44 -0.59 -1.08
∂Cm /∂q -0.0664 -0.0337 -0.0231 -0.0188
∂CL /∂ M 0.030 0.012 0.058 0.047
∂CD /∂ M 0.054 0 0.090 -0.013
∂Cm /∂ M 0 0.0010 -0.0360 -0.0055
∂CL /∂η (
1
rad
)
0.585 0.600 0.550 0.400
∂Cm /∂η (
1
rad
)
-0.89 -0.91 -0.89 -0.63
dε /α 0.179 0.202 0.246 -0.247
Mass m(kg) 9924 9924 9924 9924
Pitch inertia I y (kgm
2) 77946 79946 79946 79946
cg position h 0.3 0.3 0.3 0.3
Wing area S (m2) 34.84 34.84 34.84 34.84
Mean chord c´ (m) 3.29 3.29 3.29 3.29
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01 ×5={0 0 0 0 0 }. Persamaan ini dapat ditulis ulang
dalam bentuk umum menjadi Persamaan 8. Parameter z
adalah matrik atau vektor nilai parameter keadaan yang
telah  direkam  pada  selang  waktu  diskrit.  H  adalah
matrik  keadaan  yang  memiliki  dimensi
n× (ml )=n × ( 4 ∙5 )=n× 20.  θ adalah  vektor  parameter
yang dicari, Vektor parameter  θ (yang belum diketahui)
dihitung  menggunakan  kriteria  galat  OLS  (Ordinary
Least Square) seperti Persamaan 3.
u´ (0 ) =xuu ( 0 ) + xαα (0 ) +xqq ( 0 ) +xθθ (0 ) +xδe δ e(0 ) +ε ( 0 )
α´ (0 ) =zuu (0 ) +zα α (0 ) +zqq ( 0 ) +zθθ (0 ) +z δe δe (0 ) +ε ( 0 )
q´ (0 ) =muu ( 0 ) +mαα ( 0 ) +mqq (0 ) +mθθ ( 0 ) +mδ eδ e(0 ) +ε ( 0 )
θ´ (0 ) =0 +0 +q (0 ) +0 +0 +ε ( 0 )
u´ (1 ) =xuu ( 1 ) +xα α(1 ) +xqq (1 ) +xθθ (1 ) +xδ eδ e (1 ) +ε ( 1 )
α´ (1 ) =zuu (1 ) +zαα (1 ) +zqq ( 1 ) +zθθ (1 ) +z δe δ e(1 ) +ε ( 1 )
q´ (1 ) =muu ( 1 ) +mα α( 1 ) +mqq (1 ) +mθθ ( 1 ) +mδ eδ e (1 ) +ε ( 1 )
θ´ (1 ) =0 +0 +q (1 ) +0 +0 +ε ( 1 )
⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮ ⋮
u´ (n ) =xuu ( n ) + xαα (n ) +xqq ( n ) +xθθ (n ) +xδe δ e(n ) +ε ( n )
α´ (n ) =zuu (n ) +zα α (n ) +zqq ( n ) +zθθ (n ) +z δe δe (n ) +ε ( n )
q´ (n ) =muu ( n ) +mαα ( n ) +mqq (n ) +mθθ ( n ) +mδ eδ e(n ) +ε ( n )
θ´ (n ) =0 +0 +q (n ) +0 +0 +ε ( n )
(6)
      (7)
z=H θ+v                              (8)
III. HASIL DAN PEMBAHASAN
Defleksi  elevator  divariasikan  dalam  tiga  bentuk
yaitu  bentuk  pulse,  doublet  dan  3-2-1.  Selain  variasi
input  yang  berbeda,  waktu  maksimum  juga  akan
dibedakan, yaitu 25, 50, 100, 150 dan 200 detik. Bentuk
input  pulse   sebesar  detik  ke  1  sampai  ke  2 (dengan
durasi  1  detik)  sebesar  1  derajat  (Gambar  2).  Bentuk
input  doublet  sebesar  detik  ke  1  sampai  2  (dengan
durasi 1 detik) sebesar 1 derajat,  selanjutnya dari detik
Tabel  2. Parameter hasil uji terbang pesawat A-7A
Parameter Matlab Nilai Satuan Deskripsi
xu Xu 0.00501 m/s Kecepatan maju ke depanpada sumbu longitudinal
xw Xw 0.00464 m/s Kecepatan vertikal pada sumbu longitudinal
xq Xq -72.90000 m/s Kecepatan sudut pitch pada sumbu longitudinal
xθ Xt -31.34000 derajat Sudut pitch pada sumbu longitudinal
xδ e Xde 5.63000 derajat Defleksi elevator pada sumbu longitudinal
zu Zu -0.08570 m/s Kecepatan maju ke depanpada sumbu vertikal
zw Zw -0.54500 m/s Kecepatan vertikal pada sumbu vertikal
zq Zq 309.00000 m/s Kecepatan sudut pitch pada sumbu vertikal
zθ Zt -7.40000 derajat Sudut pitch pada sumbu vertikal
zδe Zde -23.80000 derajat Defleksi elevator pada sumbu vertikal
mu Mu 0.00185 kg.m² Momen aerodinamika kecepatan maju ke depan 
pada sumbu lateral
mw Mw -0.00767 kg.m² Momen aerodinamika kecepatan vertikal pada 
sumbu lateral
mq Mq -0.39500 kg.m² Momen aerodinamika kecepatan sudut pitch 
pada sumbu lateral
mθ Mt 0.00132 kg.m² Momen aerodinamika sudut pitch pada sumbu 
lateral
mδe Mde -4.51576 kg.m² Momen aerodinamika defleksi elevator pada 
sumbu lateral
Gambar 2. Bentuk masukan pulse
Gambar 3. Bentuk masukan doublet
Gambar 4. Bentuk masukan 3-2-1
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2 sampai 3 (durasi 1 detik) sebesar -1 derajat, dan dari
detik  ke  3 sampai  seterusnya  adalah  nol  (Gambar  3).
Bentuk input 3-2-1 sebesar detik ke-1 sampai 4 (dengan
durasi  3 detik) sebesar  1 derajat,  dan selanjutnya dari
detik 4 sampai 6 (durasi 2 detik) sebesar -1 derajat, dari
detik ke 6 sampai 7 sebesar 1 derajat  dan dari detik ke-
7 sampai seterusnya adalah nol (Gambar 4).  
Perhitungan IP sebagai  contoh adalah pada bentuk
input  3-2-1  dengan  waktu  maksimum 25 detik.  Hasil
perhitungannya disajikan dalam bentuk berikut:
A PI=[xu xw xq xθz u zw zq zθmu mw mq mθ
0 0 1 0
]
=[0.005726 0.001821 −72.915900 −31.346700−0.088960 −0.534440 310.560200 −7.4014600.001804 −0.007670 −0.353260 0.0105190.000000 0.000000 1.000000 −0.000000 ]
Breal={ xδ ezδemδe
0
}={ 5.63000−23.80000−4.515760.00000 }, BPI={
xδ e
zδe
mδe
0
}={ 3.8776−16.4114−4.4043−0.0000 }
Selisih  setiap  elemen  matriks  hasil  identifikasi
terhadap  matriks  sesungguhnya  disajikan  dengan
perhitungan berikut:
|Areal−API|=[0.000626 0.002819 0.015942 0.0066530.003270 0.010556 1.560200 0.0014560 0 0.041735 0.0091990 0 0 0 ]
|Breal−BPI|={1.7537347.3944850.097270
0
}
Dengan matrik 𝐴 dan 𝐵 hasil identifikasi parameter
ini, yaitu A PI dan BPI , dapat dilakukan simulasi terhadap
respons input elevator  yang sama.  dan hasil-hasil  nya
disajikan berikut ini. Respons sistem terhadap masukan
3-2-1 dinyatakan dalam Gambar 5 (a)-(d). 
Secara keseluruhan, dilakukan pengamatan terhadap
nilai seAi yaitu nilai estimasi galat dari matriks A hasil
identifikasi parameter (A PI). Nilai estimasi galat Xu dari
masing-masing  input  ditunjukkan  dalam  Gambar  6.
Galat paling terbesar ditunjukkan oleh input doublet dan
terlihat sama pada dua input lainnya yaitu input pulse
dan input 3-2-1. Xu merepresentasikan kecepatan maju
ke depan pada sumbu longitudinal untuk pesawat. 
Nilai  RMSE  pada  hasil  identifikasi  parameter
matriks A dinyatakan dengan Persamaan 9. Nilai RMSE
matriks  A  hasil  identifikasi  parameter  ditunjukkan
dalam Gambar 7. Matriks A hasil identifikasi parameter
yang  menggunakan  input  3-2-1  memiliki  galat  lebih
kecil  daripada  galat  yang  dihasilkan  oleh  input  pulse
dan input doublet. Ketiga bentuk inputan menunjukkan
bahwa input doublet memiliki galat yang paling tinggi
dan input pulse. Waktu yang diberikan hingga 200 detik
menunjukkan bahwa tingkat galat makin menurun.
RMSE=√1m× n ∑i=0
n−1
∑
j=0
m−1
[f (i , j )−g(i , j) ]2       (9)
(a) Terhadap u
(b) Terhadap w
(c) Terhadap q
(d) Terhadap θ
(e) Masukan  3-2-1
Gambar 5. Respons gerak longitudinal elevator riil dan
estimasi
Gambar 6. Grafik Xu pada matriks seAi
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Dalam penelitian ini, variasi bentuk input berupa 3-
2-1 digunakan dalam input matra longitudinal. Bentuk
ini melengkapi hasil simulasi selain step, doublet, 3-2-1-
1 yang sudah banyak digunakan seperti dalam [5] atau
pulse dalam [7]. Hasil menunjukkan bahwa bentuk input
3-2-1  dapat  juga  digunakan  untuk  matra  longitudinal
dan  memiliki  galat  paling  kecil  di  antara  pulse  dan
doublet.  Bentuk  input  ini  dapat  diterima  dan  dapat
dimanfaatkan  oleh  komunikas  uji  penerbangan  seperti
halnya input 3-2-1-1 [8].
IV. KESIMPULAN
Hasil identifikasi parameter pada pesawat Corsair A-
7A  matra  longitudinal  yang  menggunakan  metode
estimasi ordinary least square dengan bentuk inputan 3-
2-1  memiliki  nilai  galat  (RMSE)  yang  lebih  kecil
dibandingkan  ketika  menggunakan  input  doublet  dan
pulse.  Semakin  panjang  waktu  simulasi  menunjukkan
nilai  galat  yang  makin  menurun  pada  masing-masing
bentuk input.  Penelitian ini dapat dikembangkan untuk
mengamati  pengaruh  input  kendali  terhadap  hasil
identifikasi parameter pada matra lateral/direksional. 
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Gambar 7. RMSE matriks A hasil identifikasi
parameter
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